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1. 서 론 
 
현재 전산 유체 역학의 세계적인 연구 추세는 수 년 동안 
개발된 강건한 해석 기법들과 급속한 계산 환경의 발전에 힘
입어, 보다 복잡한 대용량 유동 해석과 이를 이용한 응용문제 
해석에 초점을 맞추고 있다. 국내의 경우도 최근 급속한 발전
을 거듭하여, 세계적 수준에 근접하는 성과를 거두었다. 고 정
밀 유동 해석 기법과 응용 분야에서 많은 연구 성과를 통하여 
해당 분야를 이끌어 가는 한 축을 이루게 되었으며, 세계적으
로도 손색없는 연구 결과를 구축하고 있다. 이러한 발전에도 
불구하고 국내 항공우주 분야에서는 복잡한 공력 해석 문제에 
대한 표준적인 해석 및 설계 
코드가 마련되지 않아, 각 
연구자들이 특정 문제에 맞
게 개별적으로 개발한 해석 
도구를 제한적으로 이용하
여 연구를 수행하여 왔다. 
이에 본 연구에서는 복잡한 
항공우주 비행체 주위의 유
동해석 및 설계에 필수적인 
제반 요소들에 대해 논의하
고 고 난이도 문제에 적용될 
수 있는 고 정밀 유동해석 
및 설계 도구를 개발함으로
써, 항공우주 분야에서 전산유체역학의 기여 방안을 모색하고
자 한다. 아울러 이러한 배경을 바탕으로 개발된 코드를 이용
하여 고 정밀 유동해석 및 설계 문제에 대한 적용 가능성을 
살펴보고자 한다.   
 
2. 수치 기법 (Numerical Schemes) 
 
2.1 Flux Schemes 
Roe 수치 플럭스의 정확성과 효율성을 유지하면서, Roe 수
치기법이 내포하고 있는 충격파 불안정성을 보다 일반적으로 
극복한 충격파 안정적인 수치기법인 RoeM기법의 특성을 살
펴보고자 한다. 충격파에 안정적인 수치기법의 개발을 위하여 
Roe기법을 HLLE 수치기법과 비교함으로써 충격파 불안정성
의 원인을 해석적으로 파악하였다. 선형 stability 해석을 통하
여 밀도장 및 압력장의 연성 감쇄특성을 파악하고 마하수에 
기반한 조절함수 f와 g를 도입하여 공급률과 감쇄율을 제어함
으로써 충격파 안정성을 근원적으로 획득할 수 있도록 하였다. 
총 엔탈피 보존을 위하여 에너지항의 수치 점성항을 해석하여 
오차항을 제거함으로써 제안된 수치기법이 총엔탈피를 보존
하도록 하였다. 아울러 최대/최소 파속을 새로이 정의함으로써 
접촉 불연속면을 정확히 포착함과 동시에 팽창충격파 문제를 
해결할 수 있었고, 팽창영역에서의 수치적 불안정성을 제거하
였다. [Fig.1] 
AUSMPW+는 극초음속 유동 해석 시 요구되는 강건성, 정
확성, 그리고 효율성을 두루 갖춘 AUSM 계열의 수치기법이
다. AUSMPW+는 압력가중함수를 도입하여 AUSM 계열의 수
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Fig.1. Elimination of Carbuncle 
 Phenomenon  
( Roe’s FDS(L), RoeM (R)) 
Roe with E-Fix 
RoeM  
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치기법의 단점인 물성치의 진동현상을 제거한 기존의 
AUSMPW 수치기법을 충격파 포착능력과 효율성면에서 개선
한 수치기법이다. 제어면에서 음속을 새롭게 정의함으로써 충
격파, 특히 경사충격파 포착 능력을 비약적으로 향상시키고 
비물리적인 팽창 충격파 현상을 배제하였다. 또한 간단하고 
수치점성이 적은 마하수 분할 함수를 사용함으로써 효율성을 
향상시켰다.[Fig.2]  
또한, 충격파와 같은 불연속면을 포함하는 유동이 격자계
와 일치하지 않는 경우 과도한 수치 점성으로 인하여 해의 질
이 저하되는 현상이 발생한다. 이러한 수치 점성을 줄이기 위
하여 AUSMPW+를 기반으로 하는 새로운 형태의 수치기법을 
개발하였다. TVD 제한자에 대한 분석을 통하여 물성치의 분
포가 연속적으로 변하는 영역과 불연속적인 영역 모두에 대해 
격자 경계에서의 값을 
정확하게 예측할 수 있
는 기준을 정의하였으
며, 이 기준에 따라 
AUSM 계열 기법에서 
격자 경계의 대류 플럭
스 값을 계산하는 새로
운 방법을 제안하였다. 
새로이 정의된 플럭스
는 다차원 유동에서의 
수치 점성을 현저히 줄
여주며, 또한 압력 분
할 함수의 수정을 통하
여 기존 AUSM 계열 
기법이 가지지 못했던 
단조 조건을 만족시킬 
수 있도록 하였다. M-AUSMPW+는 정확성, 효율성, 단조성 및 
격자 비 의존성 등 많은 향상된 특성을 가지며, 다양한 수치 
실험을 통하여 그 특성이 검증되었다. [Fig.3] 
 
2.2 Higher Order Interpolation Schemes 
 
충격파와 같은 불연속구간을 포함하는 유동 현상을 수치적
으로 모사할 때, 2차 정확도 이상에서는 항상 수치진동이 발생
한다는 것은 잘 알려진 사실이다. 이와 같은 문제점을 해결하
고자 수많은 진동 억제 기법들이 연구되어 왔으며, 그 중 가
장 널리 알려진 개념들로는 TVD, TVB, ENO 등을 들 수 있다. 
하지만, 대부분의 수치진동 억제기법들은 1차원 선형 대류 방
정식의 수학적 분석을 바탕으로 개발되었으며, 몇 단계의 선
형화 과정을 통하여 연립 형태의 미분방정식에도 적용이 가능
하다. 또한 차원 분할 개념을 적용하여 다차원 유동 문제 해
석에도 사용되고 있다. 비록 이러한 기법들이 많은 유동 문제
에 있어서 성공적으로 작동할지 모르나, 충격파 불연속면을 
포함하는 다차원 유동에서는 수치 진동을 충분히 제거하기에 
불충분한 것이 사실이다. 따라서 다차원 문제에서도 효과적으
로 수치 진동을 억제할 수 있는 기법의 필요성은 명확하다. 
다차원 압축성 유동에 있어서 고차의 공간정확도를 확보함과 
동시에 효율적인 수치 진동 제어를 위하여 다차원 유동에 대
한 제한 조건을 유도하고, 이로부터 다차원 유동에 적용 가능
한 MLP 기법을 개발하였다. MLP 기법의 기본 아이디어는 격
자점에서 얻어지는 수치가 그 격자점을 둘러싼 격자 평균값들 
중 최소값과 최대값 사이에 존재하여야 수치적인 단조성 확보
가 가능하다는 관찰에서 출발한다. MLP 기법을 적용함으로써 
단조 특성을 확보할 수 있으며, 이러한 단조성으로 해의 정확
도 및 수렴 특성을 향상시킬 수 있다. [Fig.4] 
 
3. 겹침 격자 기법(Overset Mesh Techniques) 
 
전통적으로 해석 코드는 격자 시스템의 위상 특성에 따라 
크게 세 가지로 분류 될 수 있다. 이들 격자 시스템은 각각의 
장/단점이 존재하며, 문제의 특성에 맞게 사용자들이 각각의 
해석 코드로 개발하여 사용하여 왔다. 가장 기본적으로 사용
0
0.5
1
z
0
0.2
0.4
0.6
0.8
1
x
0
0.2
0.4
0.6
0.8
1
y
X Y
Z
RHO
5.11797
4.84341
4.56886
4.29431
4.01975
3.7452
3.47065
3.19609
2.92154
2.64699
2.37243
2.09788
1.82333
1.54877
1.27422
3-D Normal Shock Discoutinuity
(van Leer limiter)
0
0.5
1
z
0
0.2
0.4
0.6
0.8
1
x
0
0.2
0.4
0.6
0.8
1
y
X Y
Z
RHO
5.11797
4.84341
4.56886
4.29431
4.01975
3.7452
3.47065
3.19609
2.92154
2.64699
2.37243
2.09788
1.82333
1.54877
1.27422
3-D Normal Shock Discoutinuity
(MLP-van Leer limiter)
ITERATION
ER
R
O
R
H
IS
TO
R
Y
0 500 1000 1500 2000 2500 3000
-5
-4
-3
-2
-1
0
van Leer limiter
MLP-van Leer limiter
3-D Normal Shock Discontinuity
Fig.4. Elimination of Numerical Oscillation and Error History 
Fig. 5. Flow Analysis of W/B Configuration using 
Overset Mesh System  
Fig.2. Elimination of Oscillation  
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Fig.3. Elimination of Non-Physical 
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되는 방법이 다중 격자 시스템이다. 이는 단일 격자 코드에 
대해 크게 변경되는 부분이 없어 가장 쉽게 적용할 수 있으므
로 다양한 분야에서 많이 적용되어 온 기법이다. 구조화 격자
를 바탕으로 하므로 양질의 격자를 얻을 수 있는 장점이 있지
만, 격자 제작이 어렵고 설계 시 형상의 변형이 심할 경우 격
자의 질을 유지하기가 힘들다는 단점이 있다. 비 구조화 격자 
계의 경우 격자 제작이 용이하고, 설계 시 다중 격자 시스템
의 단점을 해결하여 자동화된 설계가 가능하여 설계 분야에서
는 현재 가장 많은 관심을 받고 있다. 하지만 비구조화 격자 
계의 특성상 같은 해상도의 해를 구하기 위해서는 더 많은 격
자 수를 필요로 하며, 각 격자의 유동 정보 및 연결 관계를 
저장하기 위해 계산을 위한 메모리 또한 많이 필요로 하여, 
효율성과 정확성 면에서 단점을 가지고 있다. 이로 인해 현재 
고 정밀 해석 문제에서는 NASA의 OVERFLOW, CFL3D 등과 
같은 겹침 격자 기법을 기반으로 하는 코드를 사용하고 있으
며, 특히 OVERFLOW의 경우 겹침 격자 기법을 위한 
PEGASUS, OVERTURE 등의 전처리 코드, FOMOCO등의 후 
처리 코드 등 전문적으로 겹침 격자 기법을 다룰 수 있는 프
로그램 들을 갖추어 space shuttle, 헬기, UAV, 기타 다양한 항
공기 등의 고 양력 장치를 포함한 전 기체 해석 등의 대용량 
해석 뿐 만 아니라 computing room 내의 유동 최적화 등을 수
행하고 있다. 겹침 격자 기법의 경우 구조화 격자계를 기반으
로 하고, 블록간의 경계가 일치하지 않아도 되므로, 자동화된 
격자의 제작이 용이하고 해의 높은 정확도를 유지할 수 있으
며, 물체간의 상대 운동이 있을 경우에도 쉽게 적용이 가능하
다. 설계 문제의 경우에도 큰 변형 문제에도 용이하게 대응할 
수 있으므로, 정확도를 기반으로 한 자동화 유동 최적 설계에 
가장 적합한 형태의 격자계라 할 수 있다. 국내에서도 많은 
연구자들을 통해 이러한 겹침 격자 기법을 이용한 연구가 활
발히 진행되어 왔다. 본 연구에서는 다중 격자 시스템과 겹침 
격자 시스템을 혼용하여 쓸 수 있는 해석 및 설계를 위한 기
반 코드를 구축하였다. 또한 이를 공력 최적 설계에 적용할 
수 있도록 해석 코드의 격자 시스템을 모두 아우를 수 있는 
매개 변수법 기반의 민감도 해석 코드를 개발하였다. [Fig.5] 
 
4. 설계 기법 
 
4.1 격자 변형 기법(Grid Modification Technique) 
 
설계 시 형상 변형에 따른 격자 변형 기법은 설계 도구를 
개발 할 때 가장 중요한 부분 중 하나이다. 전통적인 익형 설
계의 경우 Hicks-Henne함수로 대표되는 함수를 중첩하여 형상
을 변형하였고, 날개의 설계에는 사용자가 지정한 단면의 익
형을 설계하고 그 익형들을 선형 결합하여 날개의 형상을 설
계 할 수 있었다. 하지만, 설계 대상이 복잡해지고 더욱 높은 
설계의 자유도가 요구됨에 따라 복잡한 3차원 설계 문제에 적
용할 수 있는 새로운 설계 변수의 도입이 절실하다. 이에 본 
연구에서는 NURBS함수를 이용하여 본격적인 3차원 형상 설
계를 가능케 하였으며 조정점의 변경에 따른 곡선 또는 곡면
의 부분적인 변경이 가능하여 설계의 자유도를 높일 수 있었
다. 또한 mapping을 이용하여 겹침 격자에서 블록간에 중첩된 
영역을 같은 설계 변수를 통해 동시에 변형할 수 있게 함으로
써, 보다 유연한 형상 변형을 가능하게 하였고 격자의 민감도 
또한 해석적으로 구할 수 있었다.[Fig.6] 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
4.2 민감도 해석(Sensitivity Analysis) 
 
문제가 복잡해짐에 따라 설계의 과정이 복잡해지고 변수들
이 크게 증가하게 되었다. 이로 인해 최근 항공우주 유동 설
계 연구들은 계산시간이 설계 변수의 수에 크게 영향을 받지 
않는 매개 변수법 
기반의 구배법을 많
이 적용하였다. 본 
연구에서는 설계 코
드의 적용 범위를 
넓히기 위해 차분법 
기반의 매개변수 민
감도 해서 코드에 
난류 수송 방정식을 
미분함으로써 고양
력 장치 주위의 유동, 아음속 흡입관 내의 난류 유동 등을 포
함하는 다양한 난류유동 설계 문제에 적용하였다. 실제 설계 
문제에서의 CTEV(Constant Turbulent Eddy Viscosity) 가정의 문
제점을 조사함으로써 난류 민감도의 중요성을 살펴보았으며, 
대용량의 복잡한 유동 계산에 적용될 수 있는 민감도 해석 코
드를 마련하기 위해 겹침 격자 기법에 맞는 discrete adjoint 
formulation을 유도하고 다양한 전/후처리 기법을 개발, 적용하
여 multiple body문제에 적용할 수 있는 설계 코드를 마련하였
다.[Fig. 7] 
 
4.3 대용량 해석 기반의 설계 문제 
 
구축된 기반 설계 코드를 적용하여 난류의 영향이 큰 아
음속 내부 유동 설계와 겹침 격자 기법을 이용한 wing/body 
configuration의 표면 설계를 수행하였다.  
난류 유동 최적 설계로 S-형 흡입관 표면 형상 설계를 수행
하였다. 자유류로부터 관 내로 들어온 유동은 S형 관의 곡률
로 인해 큰 박리를 발생시키며 이는 엔진 면으로 향하는 흡입
관 유출류의 전압력 손실을 유발 시키고 유동의 균질성을 떨
어뜨려 엔진의 블레이드에 진동을 유발시킨다. 본 연구에서는 
표면 형상을 설계 변수로 부과하여 관내의 박리를 줄여 전압
력 손실을 최소화하고 균일한 유동을 전달할 수 있도록 설계
를 수행하였다. 설계 결과 박리를 크게 줄일 수 있었으며, 설
계된 형상을 다양한 배압 조건 및 다른 유속의 자유류 조건에
서 탈 설계점 테스트를 수행함으로써 설계의 결과가 타당함을 
Fig. 7. Design of High-Lift Device and 
Feasibility Test of CTEV Assumption  
(Before (U), After (L) Design) 
Fig.6. Surface Grid Modification for Overlapped 
Surface  
X Y
Z
X
Y
Z
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판단할 수 있었다. [Fig.8] 
Multiple body 문제로는 DLR-F4 WB 형상을 이용하여 개
발된 겹침 격자 기반의 설계 코드의 성능을 시험하였다. 천음
속 날개 설계에서 주로 수행되었던 전통적인 항력 최소화 문
제에 적용하여 날개 윗면에 발생하는 충격파를 줄임으로써 조
파 항력을 크게 감소시킬 수 있음을 확인했다. [Fig.9] 
 
5. 결론 
 
대용량 해석이 필요한 복잡한 항공 우주 유동의 고 정밀 
해석 및 설계를 위해 필요한 다양한 유동 해석 기법, 격자 시
스템 그리고 최적 설계 기술들을 살펴보았고, 이를 바탕으로 
다양한 응용 문제에 적용할 수 있는 기반 해석 및 설계 코드
를 개발하였다. 향후 컴퓨터의 성능 발달에 힘입어 전산 유체 
역학이 요구하는 해석 및 설계 문제는 더욱 더 실제의 복잡한 
유동에 가까워 지고 이를 수행하기 위해 필요한 해석/설계 기
법의 발달을 필요로 할 것이다. 본 연구를 통해 구축된 기술
을 바탕으로 개발된 고 정밀 항공 우주 유동 해석 및 설계 코
드가 향후 이러한 항공 우주 유동 해석 분야의 발달에 조금이
나마 기여 할 수 있기를 기대한다.  
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